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ABSTRAK 
Sebuah pesawat tanpa awak (Unmanned Aerial Vehicles) perlu 
dikendalikan agar mampu terbang tanpa perlu bantuan seorang pilot. 
Salah satu caranya ialah dengan memberikan titik – titik tertentu pada 
koordinat agar pesawat melewati titik – titik tersebut dengan 
mengendalikan sudut moncong pesawat terhadap titik – titik tersebut. 
Pengendalian ini menjadi lebih rumit dikarenakan persamaan dinamika 
pesawat bersifat non-linear dan coupled. Penggabungan pengendali LQR 
dan PID merupakan salah satu metode untuk mengendalikan sudut agar 
pesawat dapat melewati referensi yang diberikan. Cara 
menggabungkannya ialah dengan menggunakan metode LQR tuning, 
yaitu di mana output dari LQR menghasilkan gain proporsional, integral, 
dan derivatif yang sesuai dengan kondisi sistem. Namun, sistem harus 
memiliki karakteristik linear. Sehingga diperlukan linearisasi agar 
pesawat dapat dilakukan tuning oleh LQR. Di dalam tugas akhir ini, 
dirancang sebuah sistem path following dengan non-linear state feedback 
decoupler dan kontroler LQR tuning – PID. Tipe referensi yang diberikan 
adalah titik pada koordinat (x, y). Hasil simulasi menunjukkan bahwa 
hasil time constant yang diinginkan masih sesuai dengan toleransi 0,1s 
yang diberikan untuk pengujian referensi pengendali. Dan untuk hasil 
simulasi path following memiliki Root-Mean-Square-Error (RMSE) 
31,1735 
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ABSTRACT 
Unmanned Aerial Vehicles (UAV) needs to be controlled so it 
can fly without pilot. One of the means is to add a few points in a 
coordinate so the plane will go through those points by controlling the 
heading angle of the plane. This get more complicated as the dynamic 
equation of the plane is non-linear and coupled. The combination of LQR 
and PID controller is one of the methods to control the heading angle of 
the plane so it can go to the specified reference. The way to combine both 
controllers is by using LQR tuning method, which is the output of LQR 
produce proportional, integral, and derivative gain that match the system. 
But to do that, the system has to be linear. So, the linearization method is 
needed so the plane could be tuned by LQR. In this book, path following 
system is designed with non-linear state feedback decoupler and LQR 
tuning – PID controller. The type of reference given is the coordinate 
points (x, y). The simulation results in all the controller is working good 
for constant input with tolerance of 0.1s. And for the path following 
system, the Root-Mean-Square-Error (RMSE) results in 31.1735. 
 
Keywords : Unmanned Aerial Vehicles, Non-linear State Feedback 
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Bab ini menjelaskan latar belakang dari penulisan tugas akhir ini, 
perumusan masalah yang ditentukan, batasan – batasan masalah yang ada, 
tujuan penelitian tugas akhir, metedologi pelaksanaan tugas akhir, 
sistematika penulisan laporan tugas akhir, dan relevansi. 
 
1.1 Latar Belakang 
Saat ini, perkembangan vehicles automation sedang mengalami 
perkembangan yang cukup pesat. Dari autonomous car hingga unmanned 
aerial vehicles. Di dalam buku ini, penulis memfokuskan diri di dalam 
sistem kontrol unmanned aerial vehicles dengan tipe fixed wing. Tipe 
fixed wing ialah di mana sebuah aircraft memiliki komponen steering 
dasar berupa aileron, elevator, dan rudder. Dalam proses agar sebuah 
aircraft dapat dijalankan secara otomatis, terdapat tahap-tahap yang harus 
dilakukan dan dipertimbangkan. 
Di dalam buku ini, permasalahan yang diteliti ialah sistem 
penulusuran jalur (path following) dari sebuah unmanned aerial vehicles. 
Yaitu di mana referensi masukan ke sistem berupa jalur di koordinat 
cartesian. Variabel yang dikontrol ialah sudut heading dari pesawat agar 
pesawat dapat mengarah ke titik referensi agar error selalu mendekati nol. 
Hal ini dapat dilakukan dengan memanfaatkan gaya – gaya aerodinamika, 
dikarenakan perubahan sudut pada komponen aileron, elevator, dan 
rudder.  
Metode kontrol yang dilakukan ialah menggabungkan kontrol 
optimal dengan kontrol PID. Kontroler PID ialah kontroler yang memiliki 
komponen proporsional, integral, dan derivatif. Di mana gain 
proportional akan mempersingkat rise time dan meningkatkan overshoot, 
gain integral akan mempersingkat rise time dan menghilangkan steady 
state error, dan gain derivative akan mengurangi overshoot dan osilasi 
dari output. Terdapat beberapa metode untuk menentukan gain 
proporsional, integral, dan derivatif. Salah satu diantaranya ialah metode 
Ziegler-Nichols. Namun, di dalam buku ini, metode tuning gain untuk 
komponen proporsional, integral, dan derivatif didapatkan dari metode 
kontrol optimal LQR (Linear Quadratic Regulator). Dikarenakan metode 
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tuning yang dilakukan ialah LQR-tuning PID, harus didapatkan bentuk 
linear dari model matematika UAV yang berbentuk non-linear. 
 
1.2 Permasalahan 
Dalam pergerakan pesawat, waypoint planner menjadi referensi 
input dari seluruh sistem. Seiring berjalannya waktu, pesawat akan 
berjalan dari satu titik ke titik lainnya. Oleh karena itu diperlukan sebuah 
kendali yang dapat mengontrol aircraft dengan strategi mengontrol sudut 
heading. Jenis kontroler yang dipilih ialah LQR-tuning PID. Dengan 
menggabungkan dua jenis kontroler, diharapkan agar mendapatkan 
keuntungan dari kedua kontroler ini. Namun, dikarenakan menggunakan 
metode LQR untuk mendapatkan gain PID, sistem yang dikendalikan 
harus dilinearkan terlebih dahulu. 
 
1.3 Batasan Masalah 
Beberapa batasan masalah dalam penelitian ini adalah sebagai 
berikut. 
- Penelitian ini menggunakan tipe UAV fixed wing. 
- Nilai percepatan gravitasi bumi dan densitas udara dianggap 
konstan. 
- Pesawat memiliki 6 degrees of freedom (6-DOF). 
- Dalam pergerakannya, kecepatan tidak termasuk variabel yang 
dikendalikan. 
- Persamaan propulsi tidak termasuk dalam sistem yang 
mengakibatkan tidak ada perubahan kecepatan. 
- Informasi yang ada bersifat deterministik 
- Sistem disimulasikan dalam kondisi ideal 
 
1.4 Tujuan 
Tujuan yang ingin dicapai dalam penelitian ini adalah membuat suatu 
pengendali agar UAV dapat mengikuti jalur yang sudah diberikan oleh 
waypoint planner dengan kesalahan antara orientasi aircraft dengan 
orientasi referensi sekecil mungkin. Maka dari itu digunakan kontroler 
LQR-tuning PID untuk mengendalikan pesawat melewati path.  
Sistem yang dikendalikan harus diubah ke bentuk linear terlebih 
dahulu dikarenakan untuk mendapatkan gain PID, digunakan metode 
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LQR. Pesawatnya sendiri memiliki karakteristik non-linear. Untuk 
melinearisasikan plant, digunakan metode non-linear state feedback 
decoupler. Dengan demikian, metode LQR dapat digunakan. 
 
1.5 Metodologi 
Tahapan penyelesaian tugas akhir ini adalah sebagai berikut. 
a) Studi Literatur 
Melakukan studi literatur dalam mencari model matematika dari 
pesawat dan kontroler LQR-tuning PID. Sumber literatur berasal 
dari buku, jurnal ilmiah, serta catatan perkuliahan. 
b) Pemodelan Matematis UAV Fixed Wing 
Membuat model matematis non-linear dari pesawat yang 
didapat dari sumber literatur. Lalu, model ini dijadikan kajian 
dalam tugas akhir ini. 
c) Linearisasi Persamaan Matematis Pesawat 
Linearisasi dilakukan dengan metode non-linear state feedback 
decoupler. Hal ini dilakukan agar menghilangkan sifat-sifat non-
linear dari pesawat. 
d) Perancangan Kontroler PID dengan LQR-tuning 
Melakukan perancangan pengendali PID dengan metode tuning 
LQR (Linear Quadratic Regulator) untuk mengatur sudut 
heading dari pesawat. Pengujiannya dilakukan dengan pertama 
– tama memberikan input konstan. Lalu, akan dikembangkan 
dengan memiliki input sebuah path. Pengendalian dikatakan 
berhasil saat pesawat dapat mengikuti jalur yang diberikan. 
e) Perancangan Waypoint Planner serta Altitude Control 
Waypoint planner digunakan sebagai pembuat path atau jalur 
yang harus dilalui pesawat. Waypoint diberikan dengan memberi 
titik – titik di posisi tertentu dalam koordinat cartesian. Lalu, 
diantara titik – tititk tersebut akan ditarik sebuah garis dengan 
metode interpolasi agar membentuk sebuah jalur. Sedangkan 
untuk altitude control digunakan untuk mengendalikan 
ketinggian dari pesawat dengan memberikan referensi berupa 
ketinggian dalam meter dan mengkonfigurasikan kontrolernya 




f) Hasil Simulasi dan Analisis 
Setelah semua tahap dari (a) ke (e) dilakukan, dilakukan simulasi 
pesawat mengikuti jalur yang diberikan. Simulasi dilakukan 
dengan perbedaan masukan massa konstan dan massa berubah 
terhadap waktu. 
g) Kesimpulan dan Saran 
Penarikan kesimpulan dilakukan setelah melakukan analisis dari 
simulasi yang telah dijalankan sebelumnya. Selanjutnya 
pemberian saran berupa seperti apa penelitian yang dapat 
dilanjutkan dari tugas akhir ini. 
h) Penyusunan Buku Tugas Akhir 
Penulisan buku laporan tugas akhir dilakukan sebagai bentuk 
laporan tertulis dari pelaksanaan tugas akhir ini. 
 
1.6 Sistematika Penulisan 
Laporan tugas akhir ini dibagi menjadi lima bab dengan uraian 
singkat masing – masing bab diberikan sebagai berikut. 
BAB I PENDAHULUAN 
Bab ini menjelaskan mengenai latar belakang dari 
pelaksanaan tugas akhir, permasalahan yang ada, tujuan 
pelaksanaan tugas akhir, metodologi pelaksanaan, sistematika 
penulisan laporan tugas akhir, dan relevansi tugas akhir ini. 
BAB II TINJAUAN PUSTAKA 
Dalam bab ini dijelaskan teori – teori penunjang yang akan 
digunakan dalam penyelesaian tugas akhir ini meliputi 
transformasi koordinat, model matematika pesawat, path 
following, linearisasi dengan metode decoupler, kontroler PID, 
Linear Quadratic Regulator, dan kontroler LQR-tuning PID. 
BAB III PERANCANGAN SISTEM 
Bab ini berisi dengan penjelasan langkah – langkah 
pembuatan model matematika pesawat, perancangan linearisasi 
decoupler, perancangan kontroler LQR tuning-PID, dan 
perancangan waypoint planner.  
BAB IV HASIL DAN ANALISIS 
Di dalam bab ini terdapat pengujian dari simulasi pesawat 
ketika referensi berupa konstan, dan referensi berupa path.  
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BAB V PENUTUP 
Bab ini berisi kesimpulan yang diambil dari hasil simulasi 
beserta analisis untuk simulasi dan saran untuk pelaksanaan 
penelitian selanjutnya dari tugas akhir ini. 
 
1.7 Relevansi 
Hasil dari pelaksanaan tugas akhir ini diharapkan dapat memerikan 
manfaat sebagai salah satu referensi yang dapat digunakan dalam 
penelitian-penelitian berikutnya mengenai penggabungan kontroler 
optimal dan kontroler PID dan penelitian mengenai sistem Unmanned 
Aerial Vehicles. Selain itu dapat membuka topik kajian baru dengan 
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 BAB 2 
TINJAUAN PUSTAKA 
 
Bab ini menjelaskan mengenai dasar teori yang digunakan dalam 
pelaksanaan tugas akhir ini, yaitu mengenai model matematika dari UAV, 
waypoint planner, sistem linearisasi, serta metode kontrol yang 
dilakukan. 
 
2.1 Unmanned Aerial Vehicles tipe Fixed Wing 
Unmanned Aerial Vehicles atau yang biasa disingkat UAV adalah 
pesawat terbang tanpa awak. Tipe fixed wing merupakan salah satu bentuk 
fisik dari UAV. Bentuk fixed wing ialah di mana pesawat menggunaka 
gaya aerodinamis dari body untuk bermaneuver di udara. Komponen yang 
membuat pesawat dapat bermaneuver adal sirip-sirip yang disebut 
aileron, elevator, dan rudder. Aileron digunakan untuk mengatur sudut 
roll dari pesawat, elevator digunakan untuk mengatur sudut pitch, dan 
rudder digunakan untuk mengatur sudut yaw.  
Roll, pitch, dan yaw merupakan notasi putar yang digunakan untuk 
sudut dalam sumbu x, y, z. Sudut ini juga bisa disebut dengan sudut Euler. 
Sudut Euler adalah merupakan salah satu metode transformasi sistem 
koordinat yang umum digunakan dalam penerbangan maupun simulasi 
dari pesawat udara. Sudut Euler digunakan untuk menunjukkan hubungan 
sistem koordinat yang bergerak dengan sistem koordinat yang tetap. 
Ilustrasi dari sudut Euler dapat dilihat pada Gambar 2.1. 
 
 
Gambar 2.1 Roll, pitch, dan yaw pada pesawat[9] 
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2.2 Model Matematika UAV 
Terdapat langkah – langkah yang harus dilakukan sebelum kita dapat 
mengaplikasikan sebuah kontroler ke dalam pesawat. Langkah terpenting 
ialah mengetahui karakteristik dan respon pesawat terhadap beberapa 
gaya yang berpengaruh terhadap body. Maka dari itu, kita harus 
mendapatkan model dinamika pesawat baik longitudinal maupun lateral. 
Serta transformasi koordinat body ke koordinat bumi. Untuk memodelkan 
pesawat, dapat diturunkan dari persamaan hukum Newton II. 
 
2.2.1 Dinamika Longitudinal[1] 
Dalam memodelkan dinamika longitudinal, digunakan hukum 




= 𝒇                (2.4) 
Di mana 𝑚 adalah massa pesawat, 𝑽𝑔 adalah vector kecepatan 
kendaraan pada tiga sumbu (𝑢, 𝑣, 𝑤)𝑇, 
𝑑
𝑑𝑡𝑖
 adalah derivatif terhadap earth 
frame, dan 𝒇 adalah total gaya luar yang bekerja pada kendaraan. Lalu 
semua akan dipindah ke body frame agar lebih mudah dianalisa. 







+ 𝜔𝑏/𝑖 × 𝑽𝑔                     (2.5) 
Dengan mensubstitusikan Persamaan (2.4) dan Persamaan (2.5) 




+ 𝜔𝑏/𝑖 × 𝑽𝑔) = 𝒇                                  (2.6) 
Persamaan (2.6) bisa diekspresikan sebagai berikut 
𝑑𝑽𝑔
𝑑𝑡𝑏
= −𝜔𝑏/𝑖 × 𝑽𝑔 +
1
𝑚
















)                



















)             (2.8) 
 
2.2.2 Dinamika Lateral[1] 
Dalam memodelkan model dinamika lateral, digunakan hukum 
Newton II tentang angular momentum. 
𝑑𝒉
𝑑𝑡𝑖
= 𝒎              (2.9) 
 Di mana 𝒉 merupakan vektor momentum sudut dan 𝒎 adalah total 
semua momen yang bekerja dari luar, (𝑚, 𝑙, 𝑛)𝑇. Mirip dengan penurunan 
dinamika longitudinal, dinamika laterlal juga dirubah ke dalam body 






+ 𝜔𝑏/𝑖 × 𝒉                 (2.10) 
Lalu substitusikan Persamaan (2.9) ke Persamaan (2.10) agar 
diperoleh persamaan dinamika rotasi pada body frame. 
𝑑𝒉
𝑑𝑡𝑏
+ 𝜔𝑏/𝑖 × 𝒉 = 𝒎                         (2.11) 
Di mana untuk rigid body, momentum sudut merupakan perkalian 
antara matriks inersia dan kecepatan sudut. 
𝒉 = 𝑱𝜔𝑏/𝑖             (2.12) 






∫(𝑦2 + 𝑧2)𝑑𝑚 −∫𝑥𝑦 𝑑𝑚 −∫𝑥𝑧 𝑑𝑚
−∫𝑥𝑦 𝑑𝑚 ∫(𝑥2 + 𝑧2)𝑑𝑚 −∫𝑦 𝑧 𝑑𝑚










)                (2.13) 
Hasil substitusi Persamaan (2.9) dan (2.10) dapat ditulis sebagai 




+ 𝜔𝑏/𝑖 × 𝒉 = 𝒎⟺ ?̇?𝑏 𝑖⁄ = 𝑱




Dikarenakan pesawat simetris hanya pada bidang yang dibentang 
oleh sumbu-x dan sumbu-z, sehingga 𝐽𝑥𝑦 = 𝐽𝑦𝑧 = 0, mengakibatkan 





)                    (2.15) 






























            (2.16) 
di mana Γ ≜ 𝐽𝑧𝐽𝑥 − 𝐽𝑥𝑧
2 . 


























𝐽𝑥𝑧𝑝𝑞 + (𝐽𝑦 − 𝐽𝑧)𝑞𝑟
𝐽𝑥𝑧(𝑟
2 − 𝑝2) + (𝐽𝑧 − 𝐽𝑥)𝑝𝑟





)]   (2.17) 
di mana,  
Γ ≜ 𝐽𝑧𝐽𝑥 − 𝐽𝑥𝑧
2  
Γ1 =










































Γ1𝑝𝑞 − Γ2𝑞𝑟 + Γ3𝑙 + Γ4𝑛
Γ5𝑝𝑟 − Γ6(𝑝




Γ7𝑝𝑞 − Γ1𝑞𝑟 + Γ4𝑙 + Γ8𝑛
)          (2.18) 
 
2.2.3 Momen dan Gaya[1] 
Ketika pesawat terbang, arah heading pesawat tidak selalu sama dengan 
arah gerak pesawat. Perbedaan ini dinotasikan sebagai angle of attack dan 
slip angle. Gaya – gaya yang dianalisa berada pada frame gerak pesawat 
yang disebut dengan air frame, yang kemudian diproyeksikan ke body 
frame menggunakan trigonometri. 
 
Gambar 2.2 Efek distribusi tekanan pada UAV[1] 
 
Analisis dilakukan pertama-tama pada sumbu-x dan sumbu-z dari body 
frame dikarenakan berhubungan langsung pada gerak longitudinal dari 
pesawat. Gaya – gaya ini merupakan hasil dari gaya lift dan gaya drag 
yang berada pada air frame seperti pada Gambar 2.2 Gaya lift dan gaya 
drag merupakan efek dari distribusi tekanan disekitar sayap pesawat dan 














Di mana 𝐶𝐿 dan 𝐶𝐷 adalah koefisien aerodinamis, 𝑆 adalah luas 
penampang sayap pesawat. 𝐶𝐿 dan 𝐶𝐷 dipengaruhi oleh kecepatan rotasi, 
𝑞, defleksi elevator, 𝛿𝑒, dan angle of attack, hubingan tersebut 
menggunakan pendekatan ekspansi taylor orde pertama dan 
mempertimbangkan  ke-non-dimensional-an dari koefisien didapatkan 
formula koefisien aerodinamis sebagai berikut 
𝐶𝐿 = 𝐶𝐿0 + 𝐶𝐿𝛼𝛼 + 𝐶𝐿𝑞
𝑐
2𝑉𝑎
𝑞 + 𝐶𝐿𝛿𝑒𝛿𝑒               (2.21) 
𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0 + 𝐶𝐷𝛼𝛼 + 𝐶𝐷𝑞
𝑐
2𝑉𝑎
𝑞 + 𝐶𝐷𝛿𝑒𝛿𝑒          (2.22) 
Karena gaya dan gaya drag berada pada air frame, untuk mendapatkan 











)          (2.23) 
Dengan operasi Persamaan (2.23), didapatkan gaya – gaya pada 
sumbu-x dan sumbu-z di body frame. Pada sumbu-x body frame, selain 
gaya yang diberikan oleh Persamaan (2.23), terdapat juga gaya yang 






2)          (2.24) 





2𝑆𝐶𝑌            (2.25) 
Di mana 𝐶𝑌 merupakan koefisien aerodinamis yang besarnya 
dipengaruhi oleh slip angle, 𝛽, kecepatan roll, 𝑝, kecepatan yaw, 𝑟, serta 
defleksi aileron, 𝛿𝑎, dan defleksi rudder, 𝛿𝑟. Menggunakan pendekatan 
ekspansi taylor orde pertama didapatkan hubungan antara variabel – 
variabel tersebut sebagai berikut 






𝑟 + 𝐶𝑌𝛿𝑎𝛿𝑎 + 𝐶𝑌𝛿𝑟𝛿𝑟            (2.26) 
Di mana 𝑏 adalah bentang sayap pesawat. Sedangkan, untuk dinamika 
lateral, notasi momen menggunakan (𝑙, 𝑚, 𝑛)𝑇, secara berurutan adalah 




















Di mana 𝑐 adalah mean cord dari sayap pesawat. 𝐶𝑙, 𝐶𝑚, 𝐶𝑛, adalah 
koefisien aerodinamis yang dipengaruhi oleh variabel – variabel yang 
terdapat di dalam kurung, menggunakan pendekatan ekspansi taylor 
didapatkan persamaan berikut 






+ 𝐶𝑙𝛿𝑎𝛿𝑎 + 𝐶𝑙𝛿𝑟𝛿𝑟        (2.30) 
𝐶𝑚 = 𝐶𝑚0 + 𝐶𝑚𝑎 + 𝐶𝑚𝑞
𝑐𝑞
2𝑉𝑎
+ 𝐶𝑚𝛿𝑒𝛿𝑒          (2.31) 






+ 𝐶𝑛𝛿𝑎𝛿𝑎 + 𝐶𝑛𝛿𝑟𝛿𝑟         (2.32) 
Lalu disubstitusikan Persamaan (2.27), (2.28), dan (2.29) ke Persamaan 
(2.18). 
 
2.2.4 Kumpulan Persamaan Non-linear[1] 
Setelah didapatkan semua model dinamika baik pada longitudinal dan 
lateral, serta momen dan gaya, bisa kita kumpulkan semuanya menjadi 
persamaan percepatan seperti berikut 
Longitudinal 













2]           (2.33a) 








        𝐶𝑌𝑟
𝑏𝑟
2𝑉𝑎
+ 𝐶𝑌𝛿𝑎𝛿 + 𝐶𝑌𝛿𝑟𝛿𝑟]                  (2.33b) 








         𝐶𝑍𝛿𝑒(𝛼)𝛿𝑒]               (2.33c) 
di mana, 
𝐶𝑋(𝛼) ≜ −𝐶𝐷(𝛼) cos𝛼 + 𝐶𝐿(𝛼) sin 𝛼 
𝐶𝑋𝑞( 𝛼 ) ≜ −𝐶𝐷𝑞 cos 𝛼 + 𝐶𝐿𝑞 sin 𝛼 
𝐶𝑋𝛿𝑒(𝛼) ≜ −𝐶𝐷𝛿𝑒 cos𝛼 + 𝐶𝐿𝛿𝑒 sin 𝛼 
𝐶𝑍(𝛼) ≜ −𝐶𝐷(𝛼) sin 𝛼 − 𝐶𝐿(𝛼) cos 𝛼 
𝐶𝑍𝑞( 𝛼 ) = −𝐶𝐷𝑞 sin 𝛼 − 𝐶𝐿𝑞 cos𝛼 
𝐶𝐷(𝛼) = 𝐶𝐷0 + 𝐶𝐷𝛼𝛼 dan 𝐶𝐿(𝛼) = 𝐶𝐿0 + 𝐶𝐿𝛼𝛼    
Lateral 











+ 𝐶𝑝𝛿𝑎𝛿𝑎 + 𝐶𝑝𝛿𝑟𝛿𝑟]             (2.34a) 
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?̇? = Γ5𝑝𝑞 − Γ6(𝑝





[𝐶𝑚0 + 𝐶𝑚𝑎 + 𝐶𝑚𝑞
𝑐𝑞
2𝑉𝑎
+ 𝐶𝑚𝛿𝑒𝛿𝑒]                       (2.34b) 











+ 𝐶𝑟𝛿𝑎𝛿𝑎 + 𝐶𝑟𝛿𝑟𝛿𝑟]                      (2.34c) 
di mana, 
𝐶𝑝0 = Γ3𝐶𝑙0 + Γ4𝐶𝑛0 
𝐶𝑝𝛽 = Γ3𝐶𝑙𝛽 + Γ4𝐶𝑛𝛽 
𝐶𝑝𝑝 = Γ3𝐶𝑙𝑝 + Γ4𝐶𝑛𝑝 
𝐶𝑝𝑟 = Γ3𝐶𝑙r + Γ4𝐶𝑛r 
𝐶𝑝𝛿𝑎 = Γ3𝐶𝑙𝛿𝑎 + Γ4𝐶𝑛𝛿𝑎 
𝐶𝑝𝛿𝑟 = Γ3𝐶𝑙𝛿𝑟 + Γ4𝐶𝑛𝛿𝑟 
𝐶𝑟0 = Γ4𝐶𝑙0 + Γ8𝐶𝑛0 
𝐶𝑟𝛽 = Γ4𝐶𝑙𝛽 + Γ8𝐶𝑛𝛽 
𝐶𝑟𝑝 = Γ4𝐶𝑙𝑝 + Γ8𝐶𝑛𝑝 
𝐶𝑟𝑟 = Γ4𝐶𝑙r + Γ8𝐶𝑛r 
𝐶𝑟𝛿𝑎 = Γ4𝐶𝑙𝛿𝑎 + Γ8𝐶𝑛𝛿𝑎 
𝐶𝑟𝛿𝑟 = Γ4𝐶𝑙𝛿𝑟 + Γ8𝐶𝑛𝛿𝑟 
 
2.3 Metode Kontrol UAV 
Terdapat beragam jenis cara untuk mengontrol UAV tipe fixed wing. 
Namun, pada tugas akhir ini hanya ingin memfokuskan pada satu jenis 
saja yaitu LQR tuning-PID. Dengan menggabungkan kedua metode ini, 
diharapkan untuk mendapatkan semua keuntungan dari masing-masing 
kontroler. 
 
2.3.1 Non-linear State Feedback Decoupler[4] 
Jika dilihat dari variable yang dapat dikendalikan oleh UAV, sistem 
dapat disebut sebagai sistem MIMO (Multiple Input Multiple Output) 
karena memiliki banyak masukan dan banyak keluaran. Pada persamaan 
dinamika pesawat, persamaan matematisnya bersifat non-linear dan 
persamaan satu dengan lainnya coupled. 
Decoupling digunakan untuk menghilangkan hubungan antar 
persamaan pada pesawat yang saling berinteraksi, sehingga keseluruhan 
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sistem MIMO dapat dirubah menjadi sistem SISO (Single Input Single 
Output). Dan agar dapat menggunakan metode LQR untuk mencari gain 
PID, diperlukan linearisasi. Proses linearisasi digunakan dengan cara 
mengumpan balik state dari UAV sehingga proses decoupling memaksa 
untuk menghilangkan interaksi antara sub-sistem dan melinearkan 
persamaan dinamika pesawat. Karena variable yang dokontrol adalah 
sudut defleksi aileron, elevator, dan rudder, maka persamaan yang 
dilinearisasi ialah persamaan dinamika lateral dari pesawat. Di dalam 
state space. Suatu sistem non-linear dapat dinyatakan dengan Persamaan 
(2.35) dan Persamaan (2.36). 
?̇?(𝑡) = 𝑮(𝒙, 𝑡) + 𝑭(𝒙, 𝑡)𝒖                   (2.35) 
𝒚 = 𝑪𝒙                  (2.36) 
di mana, 
𝑮(𝒙, 𝑡) = Matriks state sistem non-linear dan decoupled 
𝑭(𝒙, 𝑡) = Matriks input yang memiliki invers atau pseudoinverse 
𝑪          = Matriks output 
Bila terdapat suatu matriks sistem 𝑨 dengan nilai konstan dan 
decoupled (independen) dan matriks input 𝑩 yang juga bernilai konstan 
sehingga dibentuk persamaan state baru yaitu 
?̇?(𝑡) = 𝑮(𝒙, 𝑡) + 𝑭(𝒙, 𝑡)𝒖 + 𝑨𝒙 − 𝑨𝒙 + 𝑩?̂? − 𝑩?̂?              (2.37) 
di mana, 
?̂? = input baru 
Setelah itu persamaan dapat disusun ulang menjadi  
?̇?(𝑡) = 𝑨𝒙 + 𝑩?̂? + 𝑮(𝒙, 𝑡) + 𝑭(𝒙, 𝑡)𝒖 − 𝑨𝒙 − 𝑩?̂?              (2.38) 
Namun, agar dapat menjadi linear dan decoupled, sistem harus 
menjadi 
?̇?(𝑡) = 𝑨𝒙 + 𝑩?̂? + 𝑮(𝒙, 𝑡) + 𝑭(𝒙, 𝑡)𝒖 − 𝑨𝒙 − 𝑩?̂?⏟                  
0
             (2.39) 
Nilai 0 dapat dicapai dengan merubah nilai 𝒖 dengan syarat matriks 
𝑭(𝒙, 𝑡) harus memiliki invers atau pseudoinverse. Persamaan baru 𝒖 agar 
Persamaan (2.39) menjadi linier dan decoupled ialah 
𝒖 = 𝑭(𝒙, 𝑡)−1(𝑨𝒙 + 𝑩?̂? − 𝑮(𝒙, 𝑡))         (2.40) 





Gambar 2.3 Diagram blok Non-Linear State Feedback Decoupler[6] 
 
2.3.2 Pengendali PID 
Kontroler PID merupakan gabungan dari tiga komponen yaitu 
komponen proporsional (𝐾𝑝), integral (𝐾𝑖),  dan derivatif (𝐾𝑑) yang 
sederhana dan cukup efektif dalam implementasinya. Setiap komponen 
dalam kontroler PID memiliki tugas masing – masing dalam 
mengendalikan UAV. Arsitektur kontroler PID dapat dilihat dalam 
Gambar 2.4 
 
Gambar 2.4 Arsitektur pengendali PID 
 
Untuk kalkulasi yang terdapat di dalam pengendali ini iala 





















𝑢(𝑡)    = Sinyal kontrol 
𝐾𝑝       = Gain proporsional 
𝐾𝑖        = Gain integral 
𝐾𝑑       = Gain derivatif 
𝑒(𝑡)    = Error steady state 
Setiap komponen dari kontroler PID juga memiliki karakteristik 
tersendiri yang dapat digunakan untuk tuning gain. Dengan menaikan 
nilai proportional gain (𝐾𝑝), akan memberikan rise time yang lebih cepat 
namun tingkat overshoot juga akan meningkat, serta mengurangi nilai 
steady state error. Dengan menambah integral gain (𝐾𝑖), juga akan 
mempercepat rise time dan meningkatkan overshoot. Namun, 
penambahan integral gain dapat meningkatkan tingkat settling time dan 
mengurangi steady state error. Penambahan derivative gain (𝐾𝑑) akan 
mengurangi overshoot dan dapat membuat respon sistem menjadi lebih 
halus. Secara keseluruhan karakteristik dari masing-masing gain dapat 
dilihat dari Tabel 2.1 
 
Tabel 2.1 Karakteristik komponen dalam PID[9] 
CL 
Responses 
Rise Time Overshoot Settling 
Time 
S-S Error 
Kp Decrease Increase Small 
Change 
Decrease 
Ki Decrease Increase Increase Decrease 
Kd Small 
Change 
Decrease Decrease No Change 
 
2.3.3 Linear Quadratic Regulator[2] 
Linear Quadratic Regulator atau LQR merupakan salah satu tipe dari 
kontrol optimal yang memfokuskan dalam menimimalisir cost dari 
dinamika sistem. Indeks performansi dari LQR ialah merupakan 
persamaan kuadrat seperti berikut 
𝐽 = ∫ (𝑥𝑇
∞
0
𝑄𝑥 + 𝑢𝑇𝑅𝑢)𝑑𝑡                   (2.42) 
Di mana, 𝑄 dan 𝑅 merupakan weighted matrices dari vector state dan 
vector input. Pada indeks performansi, determinan matriks 𝑄 
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menentukkan seberapa kecil kesalahan dari sistem. Nilai determinan 𝑄 
yang besar akan membuat kesalahan keluaran dari sistem sekecil 
mungkin, Sedangkan determinan matriks 𝑅 menentukan seberapa kecil 
penggunaan energy drive dari sistem. Semakin besar nilai determinan 𝑅, 
penggunaan energy drive akan menjadi kecil. Sehingga dengan indeks 
performansi dari Persamaan (2.42), akan dibuat sinyal kendali dengan 
nilai kesalahan keluaran yang minimum, namun di sisi lain diinginkan 
juga penggunaan energy drive yang kecil. 
Tujuan dari kontrol optimal ialah untuk menghitung feedback control 
law, yang mencjamin cost function akan memiliki nilai minimum. Hukum 
kontrol optimal dapat ditulis dengan 
𝑢 = −𝐾𝑐𝑥            (2.43) 
𝐾𝑐 = 𝑅
−1𝐵𝑇𝑋            (2.44) 
Dan 𝑃 merupakan solusi dari persamaan Riccati dengan persamaan 
𝑋𝐴 + 𝐴𝑇𝑋 − 𝑋𝐵𝑅−1𝐵𝑋 + 𝑄 = 0          (2.45) 
2.3.4 Pengendali LQR tuning – PID 
 Dalam strategi untuk mencari gain proporsional, integral, dan 
derivatif dari kontroler PID. Diantaranya terdapat metode LQR tuning – 
PID. Yaitu, dengan memanfaatkan persamaan Riccati dari metode LQR 
untuk mendapatkan nilai gain proporsional, integral, dan derivatif. 
Diagram blok pengendali ini dapat dilihat pada Gambar 2.5. 
 
  




 Hal ini dilakukan untuk menghindari harga tinggi dan nilai 
kompleksitas tinggi dalam merealisasikan kontrol regulator optimal 
sederhana. Jika didapatkan bentuk steady-state dari suatu sistem 
?̇? = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢  dengan 𝑥(0) = 𝑥0                 (2.46) 
𝑦 = 𝐶𝑥             (2.47) 
 Di mana 𝑥 merupakan n-vector state dari sistem, 𝑢 adalah m-vector 
input ke sistem, 𝑦 adalah l-vektor output dari sistem dan 𝐴,𝐵, 𝐶 adalah 
matriks konstan dengan dimensi yang cocok. 
 Hal ini dapat didemonstrasikan saat mencoba untuk mencari gain 






            (2.48) 
Dalam persamaan differensial, model dapat dinyatakan sebagai  berikut 
?̈? + 𝑎1𝑠+ 𝑎0 = 𝑏1?̇? + 𝑏0𝑢           (2.49) 
 Jika dimisalkan 𝑥1 = 𝑦 dan 𝑥2 = ?̇? − 𝑏1𝑢, maka hasil dari 













) 𝑢         (2.50) 
Lalu ditambahkan state baru 
𝑥3 = ∫𝑥1 𝑑𝑡     →  ?̇?3 = 𝑥1          (2.51) 

















)𝑢         (2.52) 




)       
Persamaan state diatas memiliki matriks augmented untuk 𝐴, 𝐵, 𝐶. Untuk 
diubah menjadi PID equivalent, digunakan persamaan Riccati untuk 
mendapatkan 𝑋. Dan nilai gain bisa didapatkan dengan Persamaan (2.53) 
berikut. 
𝐾 = 𝑅−1𝐵𝑇𝑋            (2.53) 
di mana, 
𝐾 = [𝐾𝑝 𝐾𝑑 𝐾𝑖]  
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2.3.5 Pengendali Ketinggian dengan PID Cascade[7] 
Konfigurasi cascade dilakukan dengan membuat dua loop yaitu inner 
loop untuk secondary controller dan outer loop untuk primary controller. 
Di dalam kasus ini, outer loop memiliki referensi ketinggian yang ingin 
dicapai oleh pesawat. Dan inner loop digunakan untuk mengontrol sudut 
pitch dari pesawat. Secara teori, konfigurasi cascade memiliki blok 
diagram sebagai berikut. 
 
Gambar 2.6 Teori Konfigurasi Cascade[7] 
 
 Di mana 𝐶1 merupakan primary controller pada outer loop yang 
nantinya akan digunakan untuk mengendalikan ketinggian dan 𝐶2 
merupakan secondary controller yang nantinya akan digunakan untuk 
mengendalikan sudut heading pitch dari pesawat. 
 
2.4 Path Following 
Path following dapat dikatakan sebagai kemampuan sebuah kendaraan 
otomatis dalam mengikuti sebuah referensi berupa waypoint atau jalur. 
Sistem ini sering digunakan sebagai salah satu cara agar keendaraan bisa 
berjalan tanpa awak, dalam laporan ini berupa UAV, dalam sebuah space 
tertentu. Sistem ini memerlukan sebuah waypoint planner. Terdapat dua 
komponen dalam sistem ini yang digunakan yang terdiri dari Path 
Generator dan Guidance. 
 
2.4.1 Path Generator 
Path generator adalah merupakan sebuah matriks n x 2 yang setiap 
komponen dalam matriksnya mewakili posisi waypoint pada sumbu – x 
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dan sumbu – y dari bumi. Kolom pertama mewakili sumbu – x dan kolom 
kedua mewakili sumbu – y. 
 
2.4.2 Guidance[5] 
Merupakan metode untuk menerjemahkan posisi waypoint dari path  
generator dan posisi UAV menjadi referensi sudut yang digunakan 
sebagai input pengendali PID. Terdapat dua teori utama dari guidance 
yang digunakan dalam tugas akhir ini. Yaitu. 
 
2.4.2.1 Line of sight 
 
Gambar 2.7 Line of Sight 
 
Diberikan waypoint 𝑝𝑘 = [𝑥𝑘 𝑦𝑘]
𝑇 ∈ 𝑅2 dan 𝑝𝑘+1 = [𝑥𝑘+1 𝑦𝑘+1]
𝑇 ∈
𝑅2 dengan sebuah garis lurus diantaranya seperti pada gambar. Tujuannya 




𝑒(𝑡) = 0                 (2.54) 
Dengan persamaan cross-track error sebagai berikut 
𝑒(𝑡) = −[𝑥(𝑡) − 𝑥𝑘] sin(𝛼𝑘) + [𝑦(𝑡) − 𝑦𝑘]cos(𝛼𝑘)                 (2.55) 
22 
 
Di mana sudut ∝𝑘yang digunakan untuk memutar north-axis di dalam 
earth frame dengan titik origin 𝑝𝑘
𝑛ditulis sebagai  
∝𝑘≔ 𝑎𝑡𝑎𝑛2(𝑦𝑘+1 − 𝑦𝑘, 𝑥𝑘+1 − 𝑥𝑘) ∈ 𝑆 ≔ [−𝜋, 𝜋]                 (2.56) 
 
2.4.2.2 Circle of acceptance 
Circle of acceptance adalah sebuah metode agar mengetahui kapan 
untuk berpindah ke waypoint berikutnya, dari [𝑥𝑘 𝑦𝑘]
𝑇 ∈ 𝑅2 ke 
[𝑥𝑘+1 𝑦𝑘+1]
𝑇 ∈ 𝑅2, di mana x adalah north dan y adalah east dari frame 
NED. Ketika pesawat berada di dalam lingkaran dengan radius 𝑅𝑘+1 ∈
𝑅1 mengelilingi point [𝑥𝑘+1 𝑦𝑘+1]
𝑇, seperti pada gambar di bawah, 
guidance system akan berganti ke waypoint berikutnya. Posisi UAV harus 
memenuhi persamaan berikut 
[𝑥𝑘+1 − 𝑥(𝑡)]
2 + [𝑦𝑘+1 − 𝑦(𝑡)]
2 ≤ 𝑅𝑘+1
2                 (2.57) 
pada saat t untuk mengganti waypoint. Gambar 2.8 menunjukan hukum 
circle of acceptance di dalam 2-dimensional plane. 
 
 











Bab ini menjelaskan tahap – tahap pembuatan simulasi dari 
sistem path following UAV. Pertama yaitu membuat model dinamika 
pesawat, dan perancangan model linearisasi pesawat dengan decoupler, 
lalu dilanjutkan dengan perancangan kontroler LQR tuning-PID, serta 
perancangan waypoint planner untuk sistem path following dari UAV. 
 
3.1 Gambaran Umum Sistem 
Terdapat 5 tahap yang perlu diperhatikan dalam merancang sismulasi 
path following. Pertama – tama harus dirancang model matematika 
pesawat. Selanjutnya dari model matematika yang ada, dapat merancang 
kontroler untuk mengatur output dari plant. Penelitian pada buku tugas 
akhir ini menggunakan pengendali LQR tuning – PID untuk 
mengendalikan output sudut roll, pitch, dan yaw dari pesawat. Agar 
pengendalian dapat dilakukan, digunakan decoupler untuk 
menghilangkan interaksi antar persamaan dinamika rotasi pesawat. Lalu, 
diperlukan kendali ketinggian agar dapat mengatur ketinggian dari 
pesawat. 
Pesawat akan diuji dari dua jenis referensi yaitu, referensi berupa nilai 
konstan, dan referensi berupa jalur. Pesawat dapat dikendalikan untuk 
mengikuti jalur dengan strategi mengatur sudut yang mengakibatkan 
berubahnya arah heading dari pesawat.  
 
3.2 Perancangan Model UAV Fixed Wing 
Perancangan model matematika model UAV tipe fixed wing 
merupakan tahap pertama dari seluruh perancangan sistem. Hukum 
Newton II menjadi acuan yang digunakan untuk merancang sistem. 
Hukum tersebut menyatakan bahwa percepatan suatu benda berbanding 
lurus dengan jumpah gaya yang bekerja pada benda tersebut, dan 
berbanding terbalik dengan massanya. Dari hukum ini dapat dirancang 

















2]              (3.1a) 








        𝐶𝑌𝑟
𝑏𝑟
2𝑉𝑎
+ 𝐶𝑌𝛿𝑎𝛿 + 𝐶𝑌𝛿𝑟𝛿𝑟]                    (3.1b) 








         𝐶𝑍𝛿𝑒(𝛼)𝛿𝑒]                 (3.1c) 











+ 𝐶𝑝𝛿𝑎𝛿𝑎 + 𝐶𝑝𝛿𝑟𝛿𝑟]              (3.1d) 
 
?̇? = Γ5𝑝𝑞 − Γ6(𝑝
2 − 𝑟2) 




[𝐶𝑚0 + 𝐶𝑚𝑎 + 𝐶𝑚𝑞
𝑐𝑞
2𝑉𝑎
+ 𝐶𝑚𝛿𝑒𝛿𝑒]           (3.1e) 











+ 𝐶𝑟𝛿𝑎𝛿𝑎 + 𝐶𝑟𝛿𝑟𝛿𝑟]                 (3.1f) 
 
Persamaan dinamika dari dua jenis yaitu dinamika longitudinal dan 
dinamika lateral. Kedua jenis persamaan dinamika merupakan persamaan 
yang menunjukkan gaya – gaya yang bekerja pada pesawat. Gaya – gaya 
yang bekerja pada pesawat antara lain gaya aerodinamika, gravitasi, gaya 
lift, gaya drag, dan berbagai macam lainnya. Dengan persamaan dinamika 
dijabarkan pada Persamaan (3.1a) hingga Persamaan (3.1f). 
Model dibuat dengan menggunakan fitur Simulink dalam perangkat 
lunak MATLAB. Blok tersebut adalah MATLAB Function dari kategori 
User-Defined Function. Blok ini memiliki isi berupa parameter dan 
kumpulan persamaan non-linear serta transformasi koordinat dari body 







𝑐𝑜𝑠𝜃𝑐𝑜𝑠𝜓 𝑠𝑖𝑛𝜙𝑠𝑖𝑛𝜃𝑐𝑜𝑠𝜓 − 𝑐𝑜𝑠𝜙𝑠𝑖𝑛𝜓 𝑐𝑜𝑠𝜙𝑠𝑖𝑛𝜃𝑠𝑖𝑛𝜓 + 𝑠𝑖𝑛𝜙𝑠𝑖𝑛𝜓





























]            (3.2b) 
Di mana 𝑃𝑛𝑜𝑟𝑡ℎ merupakan sumbu-x pada terhadap bumi, 𝑃𝑒𝑎𝑠𝑡 
merupakan sumbu-y pada bumi, dan ℎ merupakan ketinggian atau sumbu-
z terhadap bumi. Demikian juga dengan 𝜙𝑒𝑎𝑟𝑡ℎ, 𝜃𝑒𝑎𝑟𝑡ℎ, dan  𝜓𝑒𝑎𝑟𝑡ℎ 
merupakan hasil transformasi roll, pitch, yaw terhadap bumi. 
Blok ini memiliki keluaran berupa percepatan translasi dan percepatan 
rotasi dari pesawat berdasarkan body frame, serta perubahannya ke earth 
frame. Dengan memberikan banyak integrator setelah keluaran tersebut, 
dapat diambil data berupa sudut roll, pitch, dan yaw pada body frame. 
Data tersebut akan diumpan balikan ke pengendali PID untuk mengontrol 
sudut. 
Pada persamaan dinamika UAV, nilai – nilai dari parameter didapatkan 
dari [1] yang dapat langsung dimasukkan ka dalam blok Simulink. 
 
Tabel 3.1 Parameter UAV[1] 
Parameter Keterangan 
𝛼 Angle of attack 
𝛽 Side Slip angle 
𝐽𝑥 Inersia pada sumbu-x 
𝐽𝑦 Inersia pada sumbu-y 
𝐽𝑧 Inersia pada sumbu-z 
𝐽𝑥𝑧 Inersia pada sumbu dibentang sumbu x dan z 
𝑚 Massa total UAV 
g Grafitasi 




𝑉𝑎 Vektor Airspeed 
𝑉𝑔 Vektor kecepatan ground 
𝑉𝑤 Vektor kecepatan Angin 
𝐶𝐿 Koefisien angkat (fixed-wing) 
𝐶𝐷 Koefisien drag (fixed-wing) 
𝐶𝑚. Koefisien momen pitching 
𝐶𝑙. Koefisien momen 𝑟𝑜𝑙𝑙𝑖𝑛𝑔 
𝐶𝑛. Koefisien momen yawing 
𝐶𝑋. Koefisien gaya pada 𝑋𝐵 
𝐶𝑌. Koefisien gaya pada 𝑌𝐵 
𝐶𝑍. Koefisien gaya pada 𝑍𝐵 
𝑘𝑚𝑜𝑡𝑜𝑟 konstanta efisiensi motor 
𝑆𝑝𝑟𝑜𝑝 luas yang dihempas propeller 
𝐶𝑝𝑟𝑜𝑝 Koefisien aerodinamis propeller 
𝑆 Area penampang saya pesawat 
𝑐 Mean cord sayap 
𝑏 Bentang sayap 
𝜌 Densitas atmosfir 
 
Tabel 3.2 Estimasi parameter UAV[1] 
Simbol Nilai 
𝐽𝑥 0.1147 (Kg m
2) 
𝐽𝑦 0.0576 (Kg m
2) 
𝐽𝑧 0.1712 (Kg m
2) 
𝐽𝑥𝑧 0.0015 (Kg m
2) 
𝐾𝑝 1.3678x10
-5 (N s2) 
𝐾𝑑 2.4323x10
-5 (N m s2) 
𝑚 1.56 (Kg) 
g 9.81 (m/s2) 
𝐶𝐿. 0.09167 (0), 3.5016 (𝛼), 2.8932 (q), 
0.2724 (𝛿𝑒) 
𝐶𝐷. 0.09167 (0), 3.5016 (𝛼), 2.8932 (q), 
0.2724 (𝛿𝑒) 
𝐶𝑚. -0.02338 (0), -0.5675 (𝛼), -1.399 (q), 
-0.3254 (𝛿𝑒) 
𝑏  2.8956 
𝐶𝑙. 0 (0), -0.02854 (𝛽), -0.3209 (p), -
0.3209 (r), 0.1682 (𝛿𝑎), 0.105 (𝛿𝑟) 




𝐶𝑛. 0 (0), -0.0004 (𝛽), -0.01297 (p), -
0.00434 (r), -0.00328 (𝛿𝑎), -0.032 
(𝛿𝑟) 
𝜌 1.2682 (kg/m3) 






𝑆 0.2589 m2 
 
3.3 Perancangan Non-Linear State Feedback Decoupler 
Sebelum mengolah data pada metode LQR tuning, sebelumnya harus 
dilakukan linearisasi. Untuk merancang Non-linear State Feedback 
Decoupler persamaan dinamika yang difokuskan ialah persamaan lateral. 
Karena variabel yang dikendalikan adalah sudut orientasi dari pesawat. 
Jika dilihat dari Persamaan (3.1a) hingga (3.1f) terlihat bahwa persamaan 
dinamika pesawat bersifat non-linear dan coupled. Sistem harus 
dilinearisasi agar persamaan dinamika menjadi linear. Dan decoupler agar 
persamaan dinamika menjadi decoupled (interaksi antar persamaan 
hilang). 
Linearisasi dilakukan dengan menghilangkan momen – momen non-
linear yang bekerja pada pesawat secara paksa. Input dari persamaan 
dinamika sudut defleksi dari aileron, elevator, dan rudder 𝛿𝑎 , 𝛿𝑒, dan 𝛿𝑟. 
Parameter baru dengan time constant (𝜏) sesuai keinginan ditambahkan 
agar dinamika rotasi pesawat memiliki respon seperti dengan sistem orde 
satu. Time constant yang dipilih untuk tugas akhir ini ialah sebesar 0.1 
detik. Lalu, parameter yang baru ditambahkan agar pesawat tetap dapat 
dikendalikan. Maka, persamaan baru untuk input dinamika pesawat 
adalah sebagai berikut 
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) − 𝜆2𝑞 + 𝑢2)           (3.3b) 








(𝐶𝑟0 + 𝐶𝑟𝛽𝛽 +






) − 𝜆3𝑟 + 𝑢3)               (3.3c) 
Untuk mempermudah penyelesaian,Persamaan (3.3a), (3.3b), dan 
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Dengan mensubstitusi Persamaan (3.5a) hingga (3.5d) ke Persamaan 









]              (3.6) 























= 10  
Pada perancangan simulasi, blok model dinamika tetap dibiarkan 
berbentuk non-linear. Proses linearisasi dan decoupling dilakukan diluar 
dari model dinamika UAV. Blok linearisasi dan decoupler dirancang 
dengan menggunakan blok MATLAB Function yang terdapat di 
Simulink. Blok ini memiliki input sudut orientasi, serta feedback dari blok 
integrator.   
 
3.4 Perancangan Kontroler LQR tuning – PID 
Dalam sistem pengendalinya, secara sederhana, LQR tuning-PID 
bisa didefinisikan sebagai pengendali PID dengan nilai gain yang 
didapatkan dari metode LQR yaitu dengan cara merubah – ubah nilai 
matriks Q dan R agar mendapatkan nilai yang sesuai dengan spesifikasi 
yang diinginkan. Metode ini dilakukan dengan harapan agar pengendali 
LQR dapat diterjemahkan kedalam pengendali PID. Pada perancangan 
pengendali untuk roll, pitch, dan yaw memiliki karakteristik dasar yang 
sama yaitu memiliki nilai 𝜆 = 10. Namun, hal yang berbeda ialah nilai 
matriks Q dan R pada masing – masing pengendali. Proses 
perancangannya ialah sebagai berikut. 
Roll 
?̇? = 𝑝                   (3.8a) 
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?̇? = −𝜆1𝑝 + 𝑢1                 (3.8b) 













] 𝑢1                (3.8c) 
𝑦 = [1 0] [
𝜙
𝑝
]                 (3.8d) 

















]                (3.8e) 
Pitch 
?̇? = 𝑞                   (3.9a) 
?̇? = −𝜆2𝑞 + 𝑢2                  (3.9b) 













] 𝑢2               (3.9c) 
𝑦 = [1 0] [
𝜃
𝑞
]                  (3.9d ) 









]                (3.9e) 
Yaw 
?̇? = 𝑟               (3.10a) 
?̇? = −𝜆3𝑟 + 𝑢3             (3.10b) 












] 𝑢3            (3.10c) 
𝑦 = [1 0] [
𝜓
𝑟
]              (3.10d ) 













Setelah semua state didapatkan beserta matriks augmentasinya, 
ditentukan nilai matriks Q dan R untuk masing masing pengendali. Pada 


















]  &  𝑅 = 0,01               (3.13) 
Untuk simulasi, digunakan blok Interpreted MATLAB Function 
untuk memberikan nilai gain ke pengendali PID.  
Namun dalam sistem path following, sebelum pengujian dilakukan, 
terdapah beberapa hal pada komponen – komponen yang ada di Simulink 
yang harus diubah sedikit. Yaitu dengan menambah limit pada integrator 
saat mengintegralkan percepatan sudut menjadi kecepatan sudut serta 
menambahkan saturasi pada kontroler yang mengendalikan respon sudut 
yaw. Jika dilihat dari pergerakannya, sistem path following ini hanya 
dianggap memiliki 3-DOF (Degrees of Freedom). Hal ini dilakukan 
karena ketinggian dianggap konstan selama berjalannya simulasi ini. 
Penambahan saturasi dapat dilihat pada Gambar 3.1 berikut. 
 





3.5 Perancangan Altitude Control 
Untuk mengatur ketinggian dari pesawat, digunakan konfigurasi 
cascade dengan menambahkan outer loop yang memiliki  kontroler 
primer untuk mengatur ketinggian dan inner loop untuk mengatur pitch 




Gambar 3.2 Altitude Control 
 
Di dalam blok PID pada MATLAB, tipe pengendali yang digunakan 
hanyalah cukup pengendali proporsional. Dengan nilai gain 𝐾𝑝 = 100 
bisa didapatkan nilai ketinggian yang diinginkan dengan waktu yang 
optimal. Blok saturasi ditambahkan agar nilai referensi yang masuk ke 
dalam inner loop tidak lebih dari 0,4 rad. Hal ini dikarenakan nilai 
maksimal defleksi sirip pada elevator tidak dapat melebihi 0,4 rad. 
 
3.6 Perancangan Waypoint Planner 
Pada waypoint planner, koordinat titik – titik terletaknya waypoint 
direpresentasikan pada matriks 𝑛 × 2 di mana kolom pertama 
merepresentasikan posisi pada sumbu-x dan kolom kedua 
merepresentasikan posisi pada sumbu-y. Untuk sistem guidance pada 
waypoint planner, digunakan dua metode guidance sederhana yaitu line 
of sight dan circle of acceptance. Sistem ini dapat ditulis pada kode yang 
terlampir. Blok ini memiliki feedback dari posisi pesawat terhadap bumi 
yang akan dimasukan sebagai komputasi untuk medapatkan arah pesawat 











HASIL DAN ANALISIS 
 
Bab ini menjelaskan pengujian dari masing – masing blok yang telah 
dirancang dan hasil simulasi dari pesawat mengikuti referensi yang telah 
diberikan. Komponen yang dilakukan pengujian adalah decoupler pada 
pesawat, kontroler LQR tuning – PID, model pesawat ketika diberi 
referensi konstan, dan model pesawat ketika diberi referensi path. 
 
4.1 Gambaran Umum Pengujian Simulasi 
Sebelum simulasi path following dilakukan, komponen simulasi yang 
telah dirancang sebelumnya harus dilakukan validasi atau pengujian 
terlebih dulu. Tahapan pengujuan yang dilakukan adalah sebagai berikut. 
1. Pengujian model dinamika UAV 
Pengujian pada model dinamika pesawat dilakukan ketika 
diberikan input untuk masing – masing defleksi aileron, elevator, 
dan rudder sama dengan nol dengan tanpa tambahan kontroler. 
2. Pengujian waypoint planner 
Pengujian ini dilakukan dengan memplot titik – titik waypoint 
yang harus dicapai dan menerjemahkan titik – titik tersebut 
menjadi referensi untuk input sistem. Lalu akan diamati referensi 
– referensi yang masuk kedalam sistem. 
3. Pengujian pengendali LQR tuning – PID 
Pengujian ini dilakukan untuk melihat respon sistem dengan 
referensi berupa konstan. Nilai referensi adalah sudut dalam 
satuan radian. 
4. Pengujian pengendali ketinggian 
Pengujian ketinggian dilakukan ketika sistem pengendali pitch 
ditambahkan outer loop dengan input ketinggian dan kontroler 
proporsional sebagai primary controller. 
5. Pengujian sistem path following 
Pengujian path following dilakukan ketika input referensi ke 
sistem didapatkan dari waypoint planner yang terdiri dari 
guidance untuk menerjemahkan titik – titik waypoint menjadi 




4.2 Pengujian Model Dinamika UAV 
Pada model dinamika UAV, pengujian dilakukan dengan 
memberikan input referensi untuk defleksi bernilai nol radian untuk 
melihat respon sistem dari pesawat (body frame) serta respon pada bumi 
(earth frame). Serta kecepatan maju konstan bernilai 5m/s. Hasil simulasi 
pada body frame bisa dilihat pada Gambar 4.1, 4.2, dan 4.3. Dan untuk 
simulasi pada frame earth bisa dilihat pada Gambar 4.2 (a.), (b.), dan (c.). 
 
 




Gambar 4.2 Respon pitch tanpa adanya pengendali  
 
 





Gambar 4.4 Posisi x terhadap bumi tanpa adanya pengendali 
 
 




Gambar 4.6 Posisi ketinggian tanpa adanya pengendali 
 
Pada grafik simulasi pada Gambar 4.1 hingga 4.6, bisa terlihat bahwa 
pergerakan dari pesawat tersebut adalah gerak jatuh bebas. Hal ini 
dikarenakan dengan referensi yang diberikan bernilai nol. Karena dengan 
referensi nol, pesawat tidak akan memiliki angle of attack yang 
menyebabkan tidak ada gaya keatas untuk melawan gaya grafitasi. Maka 
dari itu, nilai pitch dan ketinggian pesawat akan terus menurun. Hal ini 
membuktikan bahwa untuk bergerak maju pesawat tipe fixed wing 
memperlukan angle of attack. Hal ini dikarenakan untuk melakukan 
maneuver, pesawat mengandalkan gaya aerodinamis. Angle of attack 
dapat dicari dengan rumus 
𝛼 = tan −1 (
𝑤
𝑢
)              (4.1) 
Di mana 𝑤 merupakan kecepatan pada sumbu – z body frame dan 𝑢 
merupakan kecepatan pada sumbu – x body frame. 
 
4.3 Pengujian Waypoint Planner 
Pengujian waypoint planner dilakukan dengan menjalankan script 
program untuk memberikan titik – titik waypoint yang harus dilalui oleh 
pesawat. Setiap titik memiliki koordinat tertentu dalam sumbu-x dan 
sumbu-y dari bumi yang dapat dibentuk dari matriks nx2. Di mana, kolom 
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1 merepresentasikan posisi dalam sumbu-x dan kolom 2 
merepresentasikan posisi dalam sumbu-y. Dalam simulasi ini, terdapat 
tiga titik waypoint yang akan digunakan. Titik- titik tersebut dapat dilihat 
pada Tabel 4.1. 
 
Tabel 4.1 Titik waypoint 
Waypoint x y 
1 500 500 
2 1500 500 
3 3000 1000 
 
Titik waypoint ini dapat di-plot di dalam MATLAB yang 
menghasilkan Gambar 4.7 berikut 
 
 
Gambar 4.7 Titik – titik waypoint 
 
Dikarenakan pada simulasi ini menggunakan metode line of sight, 
maka path dari pesawat merupakan hasil dari penarikan garis lurus antara 
waypoint. Inisialisasi simulasi dimulai pada titik (0,0). Maka, dapat 





Gambar 4.8 Path untuk UAV 
 
Jalur pada Gambar 4.8 akan menjadi referensi untuk UAV dan juga 
digunakan sebagai referensi untuk menghitung cross track error. 
 
4.4 Pengujian Pengendali LQR tuning – PID 
Pengujian pengendali LQR tuning – PID dilakukan dengan 
memberikan input referensi berupa bilangan konstan. Di dalam simulasi 
ini, diberikan nilai referensi untuk 𝛿𝑎 , 𝛿𝑒, dan 𝛿𝑟 sebesar 0.2 rad. 
Pengujian ini dilakukan untuk memeriksa kemampuan kontroler dalam 
mencapai nilai referensi. Dan juga apakah kontroler dapat bekerja dengan 
baik. Dengan nilai matriks Q dan R sama seperti Persamaan (3.11), (3.12) 








Tabel 4.2 Nilai gain PID dari tuning LQR 
Defleksi  Kp Ki Kd 
Roll 1470,6 447,2 171,8 
Pitch 2832,2 31,6 240,1 
Yaw 2240,6 31,6 313,4 
 











Gambar 4.10 Respon pitch pengendali LQR tuning – PID referensi 0,2 
 
 
Gambar 4.11 Respon yaw pengendali LQR tuning – PID referensi 0,2 
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Tabel 4.3 Data hasil pengujian untuk spesifikasi kontroler 
Roll (Desired 𝝉 = 𝟎, 𝟏) 
Reference Actual 𝝉 Error Tolerance Status 
0,1 0,135 0,035 
0,1s 
Baik 
0,2 0,137 0,037 Baik 
0,3 0,133 0,033 Baik 
0,4 0,136 0,036 Baik 
0,5 0,134 0,034 Baik 
Pitch (Desired 𝝉 = 𝟎, 𝟏) 
Reference Actual 𝝉 Error Tolerance Status 
0,1 0,12 0,02 
0,1s 
Baik 
0,2 0,117 0,017 Baik 
0,3 0,114 0,014 Baik 
0,4 0,113 0,013 Baik 
0,5 0,113 0,013 Baik 
Yaw (Desired 𝝉 = 𝟎,𝟏) 
Reference Actual 𝝉 Error Tolerance Status 
0,1 0,198 0,098 
0,1s 
Baik 
0,2 0,192 0,092 Baik 
0,3 0,185 0,085 Baik 
0,4 0,184 0,084 Baik 
0,5 0,179 0,079 Baik 
 
Dari nilai 𝜏 yang diinginkan sebesar 0,1s, untuk rise time, secara ideal, 
pada saat waktu berjalan 0,1s, nilai grafik sudah berada pada nilai 63,2% 
dari nilai referensi. Namun, setelah dilakukan pengujian dengan toleransi 
sebesar 0,1s didapatkan hasil seperti Tabel 4.3. Jika dilihat, dengan 
matriks Q, R dan gain yang dipilih, serta toleransi 0,1s, semua pengendali 
dapat bekerja dengan baik. 
 
4.5 Pengujian Altitude Control 
Di dalam pengendali ketinggian, pengujian dilakukan dengan cara 
menambahkan outer loop di pengendalian pitch. Dikarenakan elevator 
pada pesawat digunakan untuk mengatur ketinggian pesawat. Hal ini 
dilakukan agar mendapatkan konfigurasi cascade dengan outer loop 
berfungsi untuk mengatur ketinggian dan inner loop digunakan untuk 
mengatur sudut pitch. Referensi ketinggian yang diberikan ialah +20m. 
Didapatkan respon sistem seperti pada Gambar 4.12 berikut serta data 





Gambar 4.12 Respon pengendali ketinggian dengan referensi +20m 
 
Tabel 4.4 Hasil pengujian ketinggian  




+20m 81,8 s 
 
Simulasi dijalankan dengan waktu 150 detik. Jika dilihat dari respon 
sistem, pesawat baru dapat mencapai ketinggian yang diinginkan pada 
saat waktu simulasi berjalan 81,8s. Hal ini dikarenakan ditambahkan 
saturasi sebesar ±0.4 rad atau ±22,91 derajat. Hal ini dilakukan karena 
defleksi elevator maksimal dari pesawat adalah ±25 derajat[8]. Namun, 
pada simulasi ini ditambahkan saturasi agar tidak mencapai defleksi 
maksimum. Hal ini menyebabkan respon sistem menjadi lebih lama 
namun tidak akan memaksa pesawat untuk melakukan maneuver climbing 
dengan sudut yang curam. Penambahan saturasi juga dilakukan karena 
tipe pengendali yang digunakan ialah pengendali proporsional. Jika tidak 
ditambahkan saturasi, pada saat awal simulasi berjalan di mana nilai 
feedback masih bernilai 0 yang akan mengakibatkan nilai error sama 
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dengan nilai referensi, sinyal kontrol yang akan diberikan ke pengendali 
pada inner loop akan mencapai 2000 karena gain proporsional yang 
digunakan bernilai Kp=100. 
 
4.6 Pengujian Sistem Path Following 
Dalam sistem penelusuran jalur atau path following, pengujian 
dilakukan dengan memeriksa apakah pesawat dapat mengikuti jalur dan 
waypoint yang diberikan oleh waypoint planner. 
Kedua penambahan saturasi pada yaw dilakukan untuk 
memperlambat respon yaw dalam mencapai referensi yang diinginkan. 
Karena, jika tidak diperlambat, maka ketika simulasi dijalankan akan 
terdapat singularitas dari komputasi pada perangkat lunak MATLAB 
yang menyebabkan terhentinya simulasi. Hal ini menyebabkan respon 
yaw yang cukup lama untuk mencapai titik referensinya. Hasil respon 
yang baru bisa dilihat pada Gambar 4.13. 
 
 
Gambar 4.13 Respon yaw setelah penambahan saturasi dengan referensi 





Dapat dibandingkan perubahan time constant (𝜏) pada Tabel 4.5 
 
Tabel 4.5 Perubahan 𝜏 pada respon yaw 
Sudut Time constant (𝝉) 
Yaw  0,192s 
Yaw + Saturasi 3,226s 
Perubahan 3,034s 
 
Setelah komponen – komponen yang bersangkutan sudah 
dimodifikasi, dapat dilakukan pengujian sistem penelusuran jalur atau 
path following. Didapatkan hasil simulasi seperti ditunjukkan pada 
Gambar 4.8, Gambar 4.9 berikut. 
 
 
Gambar 4.14 Sistem path following  
 
Jika dibandingkan dengan path yang telah dibuat oleh path generator, 




Gambar 4.15 Perbandingan jalur UAV dengan path generator 
 
 
Gambar 4.16 Grafik cross track error 
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Pada Gambar 4.15, terlihat jelas bahwa ketika pesawat ingin bergerak 
dari waypoint pada titik (500,500) menuju titik (1500,500), 
pergerakannya sama sekali tidak melewati jalur ideal yang diberikan oleh 
waypoint planner. Hal ini akan menyebabkan besarnya nilai cross track 
error yang ditunjukkan pada Gambar 4.15. 
Cross track error akan bernilai paling besar saat ketika meninggalkan 
waypoint untuk menuju waypoint berikutnya. Pada grafik cross track 
error, setiap grafik mengalami zero crossing saat mencapai waypoint 

































































Bab ini berisi tentang kesimpulan dari proses perancangan 
pengendalian UAV untuk sistem penelusuran jalur beserta dengan saran 
untuk pengembangan kedepannya. 
 
5.1 Kesimpulan 
Dari simulasi pengendalian UAV pada sistem penelusuran jalur dapat 
diambil beberapa kesimpulan sebagai berikut. 
1. Pengujian model dinamika dari pesawat sudah berjalan sesuai 
dengan seharusnya. Hal ini dapat dilihat bahwa ketika semua 
input dijadikan nol, pergerakan pesawat akan melakukan gerak 
jatuh bebas di mana tidak adanya angle of attack yang 
menyebabkan ketinggian pesawat yang semakin menurun 
seiring berjalannya waktu. 
2. Pada pengujian pengendali LQR tuning – PID, respon sistem 
dari roll dan pitch memiliki nilai yang belum cukup sesuai 
dengan desain yaitu memiliki time constant 0,1. Respon sudut 
roll, pitch, dan yaw masing – masing memiliki time constant 
0,137; 0,117; dan 0,192. Berdasarkan toleransi yang digunakan 
sebesar 0.1, maka semua respon sistem bisa dibilang telah 
bekerja dengan baik. Ketika menggunakan pengendali LQR 
tuning – PID, variabel tuning adalah nilai komponen – 
komponen mari matriks Q dan R yang akan merubah nilai gain 
proporsional, integral, dan derivative. Dikarenakan matriks Q 
dan R didapatkan dengan metode trial and error, hal ini 
memungkinkan bahwa matriks Q dan R yang penulis gunakan 
ialah bukan nilai yang optimum untuk sistem ini. 
3. Di dalam pengujian sistem path following, pesawat sudah dapat 
mengikuti waypoint yang diberikan cukup baik. Namun, jika 
dibandingkan dengan jalur ideal yang diberikan oleh Gambar 
4.4, masih terdapat banyak perbedaan yang terjadi. Hal ini 
dibuktikan dengan besarnya nilai cross track error yang 
ditunjukkan pada Gambar 4.11 dan nilai Root-Mean-Square-
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Error (RMSE) yang dihasilkan dari grafik cross track error 
sebesar 31, 1735. Hal ini bisa disebabkan oleh respon yaw yang 
harus diberikan saturasi untuk memperlambat respon agar tidak 
terjadi singularitas saat menjalankan komputasi di simulasi pada 
perangkat lunak MATLAB 2017a yang penulis gunakan. Untuk 
keseluruhannya, dapat disimpulkan bahwa penggunaan 
pengendali LQR tuning – PID dapat digunakan sebagai kontroler 
dalam sistem path following. Namun, untuk meningkatkan 




Untuk pengembangan kedepan, terdapat beberapa saran yang 
diberikan, antara lain: 
1. Pada saat ingin mendapatkan nilai matriks Q dan R, dapat 
dilakukan dengan metode lainnya contohnya algoritma genetika 
agar mendapatkan nilai yang optimal. 
2. Menggunakan guidance yang lebih cocok untuk metode ini agar 
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A1. Diagram Blok Sistem 
 
 






udot = x-axis acceleration;  pdot = roll-axis 
angular acceleration;  medot = transformation 
matrix to earth frame;  
vdot = y-axis acceleration;  qdot = pitch-axis 
angular acceleration; 
wdot = z-axis acceleration;  rdot = yaw-axis 
angular acceleration; 
Input: 
Def = roll, pitch, yaw, throttle control 
signal; 
BFrame = movement on body frame; 
Euler  = roll, pitch, yaw feedback; 
















%compute air data 



































































































































    sin(pitch) -sin(roll)*cos(pitch) -
cos(roll)*cos(pitch)]; 
  
















    0 cos(roll) -sin(roll); 




%earth transformation  
medottr=C*[u v w]'; 




A3. Program Non-Linear State Feedback Decoupler 
















%compute air data 



















































































































A4. Program LQR tuning – PID 
A4.1 Roll 







Q=[20000 0 0;0 300 0;0 0 2000]; 
R=0.01; 
  
%new augmented matrices 




















Q=[80000 0 0;0 1000 0;0 0 10]; 
R=0.01; 
  
%new augmented matrices 


















Q=[50000 0 0;0 1000 0;0 0 10]; 
R=0.01; 
  
%new augmented matrices 













A5. Program Waypoint Planner 
A5.1 Path Generator 
% Inisialisasi Guidance 















function Yaw_Reference  = 
Guidance(x,y,Data_Waypoint) 
global index 
%Ambil aim point 
Aim_Point = Data_Waypoint(index,:); 
% Menghitung Delta 
dx = Aim_Point(1)-x; 
dy = Aim_Point(2)-y; 
Length_Lxy = sqrt(dx^2+dy^2); 
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%Merubah aim point saat toleransi terpenuhi 
Tolerance = 12; 
if Length_Lxy<Tolerance 
    index = index+1; 
end 
%Menghitung yaw reference 
Yaw_Reference = atan2(dy,dx); 
 
 





tolerance = 12; 
%index Waypoint 
i = 1 
%index Data 
Data = 1; 
  
for Data=1:length(x/10) 
    absx = abs(x(Data,1)-Data_Waypoint(i,1)); 
    absy = abs(y(Data,1)-Data_Waypoint(i,2)); 
    if absx<tolerance && absy<tolerance 
        i=i+1; 
    end 




% Cross track error 
Data= 1 
for Data=1:length(x)-10 
    dx = x(Data,1)-
Data_Waypoint(etatoPath(Data,3),1); 
    dy = y(Data,1)-
Data_Waypoint(etatoPath(Data,3),2); 
    Theta = atan2(dy,dx); 
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    dx_data = 
Data_Waypoint(etatoPath(Data,4),1)-
Data_Waypoint(etatoPath(Data,3),1); 
    dy_data = 
Data_Waypoint(etatoPath(Data,4),2)-
Data_Waypoint(etatoPath(Data,3),2); 
    Theta_data = atan2(dy_data,dx_data); 
    Length_data = sqrt(dx^2+dy^2); 
    Theta_s = Theta_data-Theta; 
    d = Length_data*sin(-Theta_s); 
    etatoPathCTE(Data,:) = [x(Data,1) 
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